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Рассмотрена проблема выбора параметров алгоритма топологической оптимизации на примере 
проставки переходного отсека космического аппарата, имеющей криволинейные элементы. 
Расчёты проводились с использованием коммерческого программного комплекса Al-tair 
HyperWorks/OptiStruct. Показано влияние вариаций параметров алгоритма на получаемую кон-
струкцию. Полученные результаты были систематизированы и сведены в таблицу. Анализ 
работы показал возможность использования топологической оптимизации при проектировании 
ракетно-космической техники. В результате исследования были выбраны несколько вариантов 
конструк-ции. Массу итоговых конструкций удалось снизить более чем на 30% по сравнению с 
конструк-торским аналогом. Требуется проведение дальнейших расчётов, с использованием 
оптимизации формы и размеров, а также дальнейшей проработки в CAD-системе. 




Создание ракетно-космической техники неразрывно связано с проблемой обеспече-
ния высокого массового совершенства несущих конструкций.  
В настоящее время в авиастроение и ракетно-космическую промышленность начи-
нают внедряться аддитивные технологии производства (3д-печать). 3д-печать позволяет 
значительно расширить область возможных конструктивных исполнений одного и того же 
изделия.  
Эти новые возможности ставят задачу оптимизации формы изделия с учётом ряда 
ограничений, в первую очередь по прочности и жёсткости. Одним из методов решения 
этой задачи является использование конечно-элементной топологической оптимизации 
[1].  
Топологическая оптимизация – это оптимизация распределения материала в проект-
ной области при воздействии на неё заданных нагрузок и использовании ограничений раз-
личного рода: геометрические, прочностные, жёсткостные. Этот вид оптимизации исполь-
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зуется на стадии концептуального проектирования, так как результат требует дальнейшей 
проработки инженера. Достаточно подробно методы топологической оптимизации описа-
ны в таких монографиях как [1,2], а также в статьях [3 – 5].   
В настоящее время активно ведутся работы по практическому применению тополо-
гической оптимизации. Так примерами могут служить работы [6,7]. Такие компании, как 
AIRBUS, EUROCOPTER, BOEING уже используют данные технологии. Однако в боль-
шинстве случаев оптимизируются конструкции  с плоскими или почти плоскими гранями, 
для которых интерпретировать результаты оптимизации не составляет большого труда. В 
случае более сложных конструкций, как показали результаты данной работы, результаты 
обладают высокой вариативностью, и их интерпретация может быть затруднена.  
В данной работе предметом исследования является топологическая оптимизация 
проставки (отмечена синим цветом) переходного отсека космического аппарата (КА), изо-
бражённого на рис.1, которая имеет  криволинейные элементы.  
Целью исследования было изучить влияние различных параметров алгоритмов оп-
тимизации на получаемый результат. Как показали расчёты, выбор параметров алгорит-
мов является нетривиальной задачей и для каждой конструкции необходимо исследовать 
влияние этих параметров. 
 
Рис.1. Компоновка КА с проставкой 
1. Описание задачи 
Для решения задачи топологической оптимизации был выбран программный ком-
плекс Altair HyperWorks/OptiStruct. Для получения наибольшей информации возможно-
стей топологической оптимизации проектная область выбрана в виде прямоугольного па-
раллелепипеда со сторонами 700х650х350 мм (т.е. габариты изделия). Для сокращения 
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размерности задачи были сделаны три отверстия см. рис. 2. В модели использовались ко-
нечные элементы (КЭ) типа hex8. Конечно-элементная модель содержала около 35 тыс. 
узлов. Следует отметить, что часть элементов были исключены из процедуры оптимиза-
ции, но включены в прочностной анализ. Они необходимы для сохранности поверхностей 
сопряжения с другими деталями. 
 
Рис.2. Начальная модель 
Внешние нагружения заданы в виде осевой и поперечной перегрузок, действующих 
на всю конечно-элементную модель, в т.ч. на сосредоточенные массы РИТЭГ и верхней 
части КА. Численные значения перегрузок  выбраны равными максимальным значениям 
на этапе выведения ракеты-носителем Ангара А5 (nx=5g; ny=nz=1,5g) [8]. 
Условиями закрепления выбраны заделки в местах крепления проставки к переход-
ным кронштейнам. Для устранения концентраторов напряжения, закрепления произво-
дится в нескольких соседних узлах. 
В качестве  целевой функции выбрана функция глобальной массы (параметр mass). 
Ограничением выбраны максимально допустимые напряжения. Здесь стоит отметить, что 
из-за чувствительности значений локальных напряжений к условиям закреплениям и при-
ложениям нагрузок (возникают концентраторы напряжений) в конечно-элементной моде-
ли допустимый предел прочности снижен на порядок относительно предела прочности 
используемого материала (АМг6). Данный подход приводит к утолщению стенок конст-
рукции, но качественно не изменяет картину распределения материала в проектной облас-
ти. Другой способ избежать этой проблемы состоит в исключении КЭ, содержащих узлы с 
закреплениями, из процедуры топологической оптимизации. 
2. Метод решения 
В используемом программном комплексе применяется метод пенализации для твёр-
дого изотропного тела (SIMP-метод – Solid Isotropic Material is Penalty).  
Аэрокосмический научный журнал. МГТУ им. Н.Э. Баумана 19 
Данный метод основан на использовании промежуточной плотности: 
                      (1) 
где     фиктивная плотность конечного элемента; 
    плотность исходного материала; 
          конструктивная переменная; 
  – количество конечных элементов, которые входят в проектную область. 
Модуль упругости материала в элементе связан степенным законом: 
        
   (2) 
где     фиктивный модуль упругости конечного элемента; 
    модуль упругости исходного материала; 
     фактор штрафа (пенализации). 
В данной задаче целевой функцией является масса. Минимизацию массы матема-
тически можно записать так: 
                        
             
 
   
    
где    объём конечного элемента. 
Схема реализации этого метода аналогична figure 2-15 в [9]. 
В результате решения получается распределение плотности в проектной области 
(шкала распределения плотности показана на рис.3). После этого инженером выбирается 
граничное значение плотности (процентное отношение текущей от исходной), ниже кото-
рого удаляются КЭ. После этой процедуры производится автоматическое сглаживание 
модели для избегания концентраторов напряжения. 
 
Рис.3. Шкала распределения плотности 
(3) 
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3. Полученные результаты 
Результаты варьирования параметров алгоритма оптимизации, описание которых 
приведено в [10], приведены в разделах 3.1…3.5. 
3.1. Влияние параметра DISCRETE 
Параметр DISCRETE соответствует значению   в формуле (2). Данный параметр 
влияет на тенденцию КЭ в топологической оптимизации сходиться переменной   (плот-
ности материала) к 0 или 1. Как видно из рис. 4 более высокие значения параметра увели-
чиваю количество КЭ стремящихся к граничным значениям  . При малых значениях па-
раметра   конструкция стремится к оболочной форме. Из-за большого количества КЭ 
промежуточной плотности толщина стенок больше, чем это необходимо. Для больших 
значений параметров легко заметить стремление конструкций к ферменному виду. 
3.2. Влияние параметра MATINIT 
Параметр MATINIT определяет начальное значение массовой доли (переменной  ), 
равный значению от 0 до 1. Как видно из рис. 5 структура получаемой конструкции со-
храняется, но в локальных местах возможно изменение формы. Отсюда можно сделать 
вывод, что данный алгоритм от начального значения массовой доли КЭ зависит незначи-
тельно, поэтому параметр следует использовать для уточнения конструкции при уже по-
добранных параметрах, оказывающих большое влияние. 
 
Рис. 4. Влияние параметра DISCRETE  
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Рис. 5. Влияние параметра MATINIT 
3.3. Влияние параметра MINDIM 
Данный параметр указывает минимально возможный размер элементов. При его ис-
пользовании исключаются малые элементы. MINDIM следует использовать для устране-
ния слабых мест в конструкции, а также из соображений технологичности (например, 3д 
принтер не может обеспечить необходимую толщину получаемую после топологической 
оптимизации). На рис. 6 показано влияние параметра MINDIM на получаемый результат. 
Для наглядности здесь показаны два граничных значения из рекомендуемого интервала: 
[3d;12d], где d – минимальный размер КЭ [10]. 
 
Рис.6. Влияние параметра MINDIM 
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3.4. Влияние параметра MAXDIM 
Данный параметр указывает максимально возможный размер элементов. Его следует 
использовать для исключения массивных элементов. На рис. 7 показано влияние парамет-
ра MAXDIM на получаемый результат. Как и на рис. 6 здесь показаны два граничных зна-
чения из рекомендуемого интервала: [2MINDIM;6MINDIM], указанного в [10]. 
 
Рис.7. Влияние параметра MAXDIM 
3.5. Влияние производственных ограничений 
В качестве альтернативы изготовления с помощью аддитивных технологий можно 
накладывать производственные ограничения. Тогда расчётная программа оптимизирует 
конструкцию с учётом возможности создания её традиционными методами изготовления. 
Пример использования параметра SINGLE (литьё) и SPLIT (штамповка) показаны на 
рис.8. 
 
Рис.8. Влияние производственных ограничений 
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3.6. Выводы 
В результате исследования были получены различные конструкции в зависимости от 
значений этих параметров. Условно их можно подразделить на два типа конструкции: 
ферменного и оболочного типа (см. рис. 9).  
 
 
Рис. 9. Типы конструкции: а) ферменная конструкция б) оболочная конструкция 
 
Чтобы получить первый тип конструкции необходимо использовать высокий коэф-
фициент пенализации. Для контроля размеров стержней фермы надо использовать пара-
метры MINDIM и MAXDIM. Для анализа нескольких вариантов конструкции рекоменду-
ется варьировать параметр MATINIT. 
Для получения оболочной конструкции следует выбирать малый коэффициент пена-
лизации. На оболочные конструкции удобно ставить производственные ограничения, что 
в дальнейшем позволяет легче интерпретировать результат, а также использовать его для 
изготовления традиционными методами. 
В данной работе был проведён проверочный расчёт на прочность. Запас прочности 
для оболочной конструкции, с учётом последующего утонения стенок составил 1,22, вы-
игрыш в массе по сравнению с конструкторским аналогом составил порядка 35%, что го-
ворит об оптимальности полученной конструкции.  
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 Полученная конструкция 
1 0,5 - - - - - 47,884 
 
2 3 - - - - - 38,059 
 
3 10 - - - - - 56,555 
 
4 0,3 0,1 0,02 0,04 - - 49,975 
 
5 0,3 0,3 0,02 0,04 - - 45,072 
 
6 0,3 0,8 0,02 0,04 - - 45,110 
 












































 Полученная конструкция 
7 10 - 0,042 - - - 38,679 
 
8 10 - 0,168 - - - 75,598 
 
9 10 - 0,08 0,16 - - 52,439 
 
10 10 - 0,08 0,48 - - 58,884 
 
11 0,2 0,1 - - + - 58,855 
 
12 0,2 0,1 - - - + 55,054 
 












































 Полученная конструкция 




14 0,5 - - - - - 50,466 
 
Заключение 
В данной работе проведена топологическая оптимизация проставки переходного от-
сека КА.  
Результаты расчётов показали, что для получения рациональной формы конструкции 
необходимо варьировать параметры алгоритма оптимизации. При этом получается ряд 
вариантов конструкции, которые затем подлежат более детальной оптимизации и интер-
претации в CAD-системе. В данном случае для дальнейшей проработки выбраны вариан-
ты № 1, 7, 13, 14. 
Также следует отметить, что форма, получаемая в результате расчётов, может с тру-
дом интерпретироваться в CAD-системе.  
Несмотря на эти особенности и сложности топологической оптимизации, расчётную 
массу конструкции удалось снизить более чем на 30 %, что окупает затраченное время и 
ресурсы. 
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Introduction 
The subject of this research is topology optimization of the adapter of a spacecraft transfer 
compartment. The finite element topology optimization [1] is widely used for simple structure 
elements [6, 7]. It is argued that using this method in conjunction with additive technology (3D - 
printing) it is possible to create construction designs with the best weight characteristics. How-
ever, the paper shows that when applying this method to a complex construction design the op-
timization results are highly sensitive to optimization algorithm parameters. The goal of this re-
search is to study parameters of the topology optimization algorithm and the influence of their 
variations on results.  
1. Problem formulation 
A commercial software Altair HyperWorks/OptiStruct (student’s license) performed nu-
merical calculations. The paper presents a detailed description of the finite element model. 
The main features of the proposed model are as follows: 
 Simplicity with non-complicated geometry;  
 Building a finite element model in terms of computing time minimization; 
 Using the lumped mass elements to simulate the impacts of the conjugates on the adapter; 
 A limit of material strength, decreased by an order of magnitude, to eliminate stress con-
centrators; 
 The gravitational load applied corresponds to the loads for the Angara-A5 launcher [8]. 
 
2. Method of solution 
A brief description of the SIMP-method realized in the Altair HyperWorks/OptiStruct 
software is given.  
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3. Results 
Performed numerical calculations, and shown the influence of variations of algorithm pa-
rameters (DISCRETE, MATINIT, MINDIM, MAXDIM) on construction design as well as the 
parameters SINGLE and SPLIT used to reveal restrictions on manufacturing. 
Shown that, depending on variations of parameters, an adapter construction strives to 
«truss» or «shell» type. Described how to control dimensions of walls, rods, as well as how to 
achieve the correct type of the construction design. 
 Strength calculation verification proved the construction performance. The table summa-
rizes the results obtained. 
4. Conclusion 
The results show that there is a need to vary the parameters of the topology optimization 
algorithm. There are few variants of the rational construction design for more detailed (shape and 
size) optimization and investigation in the CAD-system. 
The final construction mass was reduced by more than 30% against the prototype that 
seems to be very promising for space application.   
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